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人力飛行機用主翼の静的空力弾性変形
Aero-elastic Deformation ofthe Wing for a Human-PoweredAircraft 
酒井春雄t， 水谷充t， 林賢亮t， 小池慎吾T
Haruo SAKAI ， Mitsuru MIZUTANI ， Kensuke HYASHI， Shingo KOIKE 
Abstract One of the most important factors for a Human-Powered Aircraft (HPA) is to be 
manufactured as light as possible. As the result， the rigidity of the main wing s位ucture，for example， of 
an HPA isfar lower than that of a usual aircra食， and its elastic deformation due to aerodynamic loads 
becomes very large. As deformation of the wing produces additive aerodynamic forces on it， itis 
necessa可 forus to investigate carefully aero-elastic characteristics of the wing in a new HPA's 
con白gurationstudy. 
1 はじめに
自力で鳥のように空中を自在に飛ぶことは、有史以来
の人類の夢であり、ギリシャ神話や竹取物語を始めとす
る架空の世界は別として、幾多の先人が挑戦と挫折を繰
り返してきたチャレンジングな技術的課題である。
漸く 1961年になって、サザンプトン大学の人力飛行
機研究グループが、高度1.52m、飛行距離45.7mの飛行
に成功し 1)、以来欧米及び我が国において、人力飛行機
愛好者による熱心な挑戦が続いている。現在の長距離飛
行世界記録は、マサチューセッツ工科大学 (MIT)を中
心としたプロジェクトチームが、 4年の歳月を掛けて開
発した「ダイダロス (DAEDALUS)88J号によって、
1988年にエーゲ海で達成した 115.11kmであり、このと
きの飛行時間は実に 3時間 54分であった2)。
我が国では毎年琵琶湖で開催される「鳥人間コンテス
ト」が有名で、最長飛行距離は 2003年大会において日
大理工学部航空研究会が記録した 34.65kmで、ある3)。
最近の人力飛行機は、炭素複合材等比強度の大きい材
料を活用し、また機体の構造もできるだけ単純化し、機
体重量をパイロット重量の 60~70%程度に抑えた超軽
量な機体となっている。一方その形状を見ると、翼幅は
約 30mに達しており、極めてアスペクト比の大きい(細
長い)主翼を備えている(図 1)。超軽量で細長い翼は、
必然的に空力荷重によって大きく撰んだり、振れたりし、
それがまた空気力を変化させることになる。
本報告は、新たに人力飛行機(以下HPAと略称する)
を設計する場合を想定し、その主翼の構造を決める上で
必須な、弾性復元力と空気力の連成(空力弾性)につい
T愛知工業大学工学部機械学科(豊田市)
ての検討例を示したものである。
図1 代表的なHPA2)
2. HPAの主翼について
航空機にとって、機体を空中に浮上させ、支える主翼
は最も重要な構成要素である。極論すれば、主翼で発生
する揚力より 1gでも重い機体は浮上さえできないから
である。従って航空機の設計では、機体の重量と共に主
翼の空力的特性の検討に細心の注意が払われる。
表 lは、代表的なHPAと60人乗りクラスの中形旅客
機について、主翼形状、機体重量、飛行速度等を比較し
たものであり、 HPAの特徴がよく読み取れよう。
表1 代表的なHPAと中型旅客機
表 1から単位馬力当たりの重量は、HPAで366kgf/HP、
中型旅客機で4.00kgflHPとなり 2桁の違いが見られる。
HPAの場合、動力源が非力な人間(訓練されたパイ
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ロットでも持続的な出力は 200W程度)であるから、軽
量で、揚力が大きく、抵抗の小さい主翼の開発が最優先
の技術課題となる。
2.1 HPA用主翼の特徴
HPA用主翼は以下の特徴を有している(表1及び図 1)。
(1) アスペクト比が極めて大きい。これは揚力に伴う抵
抗(誘導抵抗)を小さく抑えるためである。
(2) 低速で飛行するので、低レイノルズ数で、揚力が大き
く、空力抵抗の小さい翼型を持つ。
(3) パイロットの重量を除く機体の重量(構造重量)は
超軽量となり、このため構造剛性が小さく、撰みや
摂れ変形が大きい。
2・2 主翼の構造
HPAの主翼の基本的な構造は単純で、空力荷重に対す
る強度を分担する 1本の主桁(一部翼根部では後縁桁を
加え2本)と、翼の断面形状を維持しつつ、翼面上に働
く空気力を主桁に伝達するための多数のリブで構成され
ている。リブとリブの聞は、空気力によって翼の断面形
が変わらないように、表面に薄いスチレンペーパーを貼
り、翼型を成形している。またその上にフィルムを貼り、
翼を雨等から保護している。(図 2)。
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図2 HPA主翼の構造
また一般の航空機の主翼に装備される高揚力装置(フ
ラップ)や舵面(エルロン、スボイラー)は省略され、
徹底した簡素化による重量軽減が図られている c
3. 主翼に働く空気力
3・1 翼型特性
HPAの主翼は、前述のようにアスペクト比が極めて大
きく、後退角もない(あっても極く小さし、)ので、主翼
の空力特性は、主として使用する翼型の特性に依存する。
問題なのは、 HPAの飛行速度が 7m/s程度と極端に小
さく、通常の航空機と比較し、レイノルズ数 (Re)がほ
ぼ2桁小さくなることである。
MITでは、ダイダロス用に一連の翼型DAEシリーズを
開発し4)、これらを含めた翼型データはインターネット
上に公表されており 5)、我が国のHPAtこも多用されてい
る。
図3にDAE-l1翼型の空力 3分力(揚力係数Cl、ピッ
チングモーメント係数Cm及び抵抗係数Cd)に関する計算
結果例を示す。計算はMITが公表しているソフト
XFOIL6)によった。
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図3翼型(DAE-11)の3分力特性
3.2 主翼空力特性
小2.1 主翼の概要
(Re=5.54 x 105) 
全備重量 97kgfの HPAについて、初期的な検討を行
った結果、その主翼形状は以下のようになった。
翼面積;S=26.1m2、 翼幅 ;b=25.7m 
アスペクト比;AR=25.2 
翼根部翼弦長， Crニ1.30m
平均空力翼弦， C皿ac=1.10m
翼断面形;DAE-l1、 翼厚比 ;t/c=0.1283 
以下は、特別に断らない限りこの主翼について検討し
た結果である。
3掴2.2 縦3分力特性
図4は、翼幅方向の各位置での 2次元計算値を用いた場
合の迎角 αに対する主翼の縦3分力(揚力係数CL、ピツチ
ングモ一メント係数CM及び
算結果を示したものでで、ある。この翼は、 α唱。まで線形性
が保たれ、最大揚力係数は約 1.65である。なおこの場合
の平均空力翼弦基準のレイノルズ数はRe=5.54X105であ
る。
3・2・3 揚力分布
図 5は、このHPAが飛行する迎角付近のα=40， 50 
及び60 での、翼幅方向の揚力分布を示したものである。
横軸は半翼幅b/2で、縦軸は翼根部翼弦長 Crで正規化し
た
y=y/(b/2) 
CL = Cj工
C， 
で示しである。このとき主翼の揚力係数CLは
で求められる。
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図5主翼の揚力分布
4.主翼の曲げ変形
主翼は弾性体であるから、空気力や重力によって変形
する。一般に、翼に働く空気力は形状に対して敏感であ
り、空気力と形状を連立して解く必要がある。
HPAの主翼についても、構造を非線形梁でモデノレ化し、
機体が 6自由度の運動をしたときの、形状変化と空気力
を同時に角干し¥た試みもあるが7)、初期設計段階では、線
形梁モデルについての繰り返し計算法が有効であるので、
ここではこれによることとした。
4調1 弾性軸、風庄中心及び重心分布
図 6は、翼幅方向の各位置での、主桁の弾性軸、風圧
中心(揚力の着力点)及び重心点を、翼弦に対する比で
表したものである。また図 7は、翼幅方向の重量分布で
ある。ここに縦軸は翼根部の単位幅当りの重量
Wr=O.72kgf/mで、正規化して示しであり、主翼の重量は
W=W，b_L何ム子)
で求められる。
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4圃2 曲げ剛性分布
HPAの主翼の曲げ剛性EI(E;ヤング率、 1;断面2次
モーメント)は、主として主桁によって決まる。函 8は
翼幅方向の曲げ岡IJ性の分布であり、翼幅方向に 5段に変
化している。ここに縦軸は翼根部の剛性 (EI)r=9.08x 
109MPa・mm4で、正規化しであり、各部での剛性値は
EI = (EI)rEI 
となる。また主桁は炭素複合材製の中空ノfイプで、ヤン
グ率は翼根でE=4.21x 104MPa、翼中央から翼端では
E=9.80 x 104MPaである。
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図8曲げ剛性分布
4・3 曲げの影響係数
下図に示すような、曲げ剛性が多段に変化する梁につ
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いて、 J番目の段の y二qに単位荷重p(IJ.)= 1が作用したと
き、 k番目の段の y=yでの撞み C(Y，IJ.)及び捷み傾斜
6 
ぅr
Yk-l Yk Yj-1 Yj 
C' (y，IJ.)は以下のようになる。ここにC私的はいわゆる曲
げについての影響係数であるが。
(1) k勺の場合 (k，j=1，2，一、以下同様)
y=)いのとき
C(YK14=-Z午以:[3(ηYiーJ一(Yi-YH)] ti' 6(EI)i 
+ C'(y k-I' TJXYk-l -Yk-2) 
cf(ykld=-Zにム[2(ηYi-J-(Yi-YH)] 
:i'2作1)i
ただしYo= 0では
C (O，IJ.)= C '(O，IJ.)=O 
Yk-lくy豆Ykのとき
(Y-Yk-lY (y，η) = C(Yk_P TJ)一一-J」 13(η-Yk-J-(Y-Yk-l)]
6(EI)i 
+ C'(Yk-l'η)(Y-YkーJ
'(y，η)= C'(yk-Pη)+と』[2(η-Yk-l)-(Y-Yk-l)] 
佃)k
(2) k=jの場合
Y = Yi-lのとき
C(Yi-l' TJ)=-芝包コ~-l)2 [3(η-YH)一(Yi-YH)] 
台 (EI)i
+C'(Yi-2'ηXYH -Yi-2) 
C'(Yj_P 1)=星止Yi二1_[2(1 -Yi-l)一(Yi一寸y九h川1ド川J一→-
告台t2(但E日I)i
YHく y豆ηのとき
(Y-Yi_J2 
C(y，η)=C(Yj_l' Yl)一一一L[3(η-Yj-J-(Y-Yj-Jl
6同1
+ C' (y j_1' YlXy -Y;-l) 
C'(y，η)= C'(Yj_Pη)+とEL[2(η-Yj-l)-(y -Yj-l)l 
2担I)i
(3) k = jでηくy豆Yjのとき及びk>jの場合
C(川)=C(ηぺ)+C'(η，ηXY一η)
C'(y，η)= C'(η，η) 
4.4 空力荷重による曲げ変形
主翼を翼幅方向にn個の翼素に分割し、各翼素に働く
揚力と重量を集中荷重で近似し、任意のm個の計算点、で、
の曲げ変位を求める場合を考える。
このとき各着力点の翼幅方向位置をYj、集中荷重を
Pj=p(yj) (ただしj=1，2，一，n) とすれば、計算点Yiでの曲
げ変位Oi=O(yJ(ただしiニ1，2，一，m)は、前項で述べた影
響係数Cij=C(Yi，Yj)を用いて
仏トドリ][Pj J 
ただし
え=Wj-Lj
で求められる。ここにWjは翼素の重量、Ljは翼素に働く
揚力である。なお変位6iは上方を正とする。
曲げ変形によって主翼の形状が変わるので、正確には
再び空気力を計算し直し、変位が収束するまで繰り返し
計算を行う必要がある。この過程は、 3次元性の強し、翼
にとっては必須であるが、 HPAの場合は準2次元と見な
すことができ、空気力の計算も 2次元で、行っているので、
今回は省略する。ただし翼全体に働く揚力を求める際に
は、撞みによって揚力面が傾き、有効な揚力が減少する
効果を考慮に入れる必要がある。
図9は曲げ変形の計算結果の 1例であり、縦軸は変位6
を半翼幅b/2で無次元化しである。翼端での変位は半翼幅
の13%程度と大きいことが分かる。
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図9曲げ変形
5 主翼の摂り変形
5・1 摂り剛性分布
HPAの場合、振り剛性Glp(G;横弾性係数、 lp;断面2
次極モーメント)も主として主桁によって決まり、翼幅
方向に 5段に変化する。
図 10は翼幅方向の摂り剛性分布で、これを用いて前述
の曲げの場合と同様にして、摂りに関する影響係数
CTij=CT(Yi，Yj)を求めることができる。ここに縦軸は翼根部
の振り剛性(Glp)r=6.51x 1091iPa・mm4で正規化した、無
次元摂り剛性である。
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図10おじり剛性分布
5.2 空力荷重による摂り変形
曲げ変位の場合と同様にして、計算点の摂り角8iも
[eiトドTiJ[TjJ 
によって求められる。ここにTjは弾性軸回りの各翼素に
働くトノレクであり、図 6に示した弾性軸と風圧中心及び
重心点と、図 5及び図 7から求められる揚力と重量を用
いて算出される。なお8i及びTjは、共に翼前縁上げ方向を
正とする。
摂り変形によって、主翼の各翼素での迎角が変化する。
迎角の変化は直接空気力の変化に結びっくので、空気力
を計算し直し、迎角が収束するまで繰り返し計算を行わ
なければならない。との場合、収束は早く、 3、4回の繰
り返しで十分な精度を得ることができた。
表 2に計算結果の 1例を示す。翼端付近の摂り角は
0.80 程度あり、無視できない大きさである。
表2 主翼の摂り変形
1回目 2回目 3回目 4回目
、， θ 。 θ θ 
0.00 5司00 5.00 5.00 5.00 
0.06 5司00 5.00 5.00 5.00 
0.09 5“00 5.00 5.00 5.00 
0.14 5.00 5.00 5.00 5.00 
0.20 5.00 5.00 5.00 5.00 
0.26 5.01 5.01 5.01 5.01 
0.31 5.00 5.00 5.00 5.00 
0.36 5.00 5.00 5.00 5.00 
0.38 4.99 4.99 4.99 4.99 
0.44 4.99 4.99 4.99 4.99 
0.50 4.98 4.98 4.98 4.98 
0.55 4.97 4.97 4.97 4.97 
0.60 4.95 4.95 4.95 4.95 
0.65 4.92 4.91 4.91 4.91 
0.70 4.90 4.87 4.87 4.87 
0.73 4.86 4.81 4.80 4.80 
0.79 4.80 4.73 4.71 4.71 
0.84 4.71 4.61 4.57 4.57 
0.90 4.62 4.49 4.44 4.44 
0.96 4.51 4.38 4.34 4.34 
1.00 4.39 4.26 4.21 4.21 
6. 定常飛行時の主翼空力弾性効果
6.1 翼幅方向剛性分布効果
図 12は、図 11に示すように 2段目の剛性値を 10%上
げた場合 (case1)及び2段目付根部の剛性値を 20%上げ
2段目終了部は現河IJ性値のままとし、その聞を直線的に減
少させた場合 (case2) についての撞みを計算した結果例
である。多少の剛性アップでは撰みを大きく減少させるこ
とができないことを示している。
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図11 噛げ岡IJ性分布2
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6.2 翼弦方向主桁位置効果
図 13は迎角α=50 の場合について、弾性軸位置(主桁位
置)を変えた場合の翼幅方向の摂れ角。を正規化して表し
たものである。この図から主桁位置の選択の重要性と半翼
幅の 50%付近から翼端に向かつて摂り角は無視できない
大きさになることが分かる。
6.3 操り取付け角効果
図5に示した揚力分布は、翼幅方向の各部分での迎角を
一定としたときのものである。この条件にできるだけ近付
けるため、飛行中に生じる摂り角分を予め取付け角として
補正した構造上の迎角を考える。図 14は、翼幅方向の構
造上の迎角 αと、空力荷重で撮れた後の有効迎角。を、繰
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り返し計算で求めた結果である。 4回程度の繰り返しでほ
ぼ収束するが、必要な迎角の補正量は初期の空力荷重によ
る摂り角より大きくなることが分かる。
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図13主桁位置の異なる摂れ変形
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図14@::翼の構造上の迎角と有効迎角
HPAの主翼の空力設計について、主として静的空力弾
性の見地から、翼の構造を線形梁でモデル化した場合の、
弾性軸と風庄中心及び重心点の関係を検討した。
その結果、翼端付近での摂り角が無視できない大きさ
になることが分かつた。元来翼端部での揚力が全揚力に
占める割合は小さいが、少しでも効率の良い翼を必要と
する HPAではこれも有効に使いたいものである。
一般の航空機の空力設計で静的空力弾性が惹起する代
表的な問題は、ダイパージェンス(翼の撰み及び/又は摂
りの発散)とエノレロン・リバー サノレ(舵の逆効き)である。
上に見てきたように HPAの静的空力弾性効果は、半翼
幅の 50%から翼端にかけて顕著に表れる。通常この位置
はエノレロンの設置される場所であるから、舵効きの大幅
な低下が避けられない上にエノレロン・リバーサノレの発生
さえ懸念され、日PAでエノレロンが採用されない理由がよ
く理解できる。翼端部では翼端失速も考慮しなければな
らないので、今後慎重に検討していきたい。
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